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１．はじめに 



















   














図２ ロール駆動装置の概観 図３ ロール駆動装置の風洞への設置(𝜃 = 15 deg) 
 
３－２．手法 
風洞の通風条件は流速約 30 m/sec で統一し，ステッピングモータによって風試模型に与えるロ
ール角速度 pは 7.2, 18, 36, 72, 144, 288, 432 deg/sec の 7通りとする．ロール角範囲は左右に±
90 degとし，ポテンショメータによって計測されたロール角の時間推移を図４に示す．また風試




信号から無風時の天秤信号を差し引く．その結果として得られる空力係数を𝐶𝑙𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑, 𝐶𝑛𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑 , 
𝐶𝑦𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑とすると，以下の式が成り立つ: 
𝐶𝑙𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑 = 𝐶𝑙𝛽𝛽 + 𝐶𝑙𝑝?̂? ・・・ (1) 
𝐶𝑛𝑚𝑒𝑎𝑠𝑢𝑟𝑒𝑑 = 𝐶𝑛𝛽𝛽 + 𝐶𝑛𝑝?̂? ・・・ (2) 




(𝐶𝑙𝛽 , 𝐶𝑛𝛽, 𝐶𝑦𝛽)に，縦軸切片が?̂?による空力係数(𝐶𝑙𝑝?̂?, 𝐶𝑛𝑝?̂?, 𝐶𝑦𝑝?̂?)に相当する． 
  









(a) 𝜃 =0 deg 
 
(b) 𝜃 =5 deg 
 
  
(c) 𝜃 =10 deg 
 
(d) 𝜃 =15 deg 
 
 
(e) 𝜃 =20 deg 




























ため，𝜃 = 5[deg]のデータを用いている．静的風試と動的風試は概ね良好な一致を示している． 
 
表１ 理論解析と風試結果の比較 
Derivatives Theoretical or static Experimental 
𝐶𝑙𝑝 
(W) -0.2188 NA 
(W+HT) -0.2359 NA 
(W+HT+VT) -0.2445 -0.1663 
𝐶𝑛𝑝 0.0117 -0.0332 
𝐶𝑦𝑝 Negligible 0.0851 
𝐶𝑙𝛽 -0.1060 -0.1132 
𝐶𝑛𝛽 0.1461 0.1543 
𝐶𝑦𝛽 -0.6245 -0.8496 









ないが，𝐶𝑛𝛽はピッチ角が 18 deg以上になると負へと転じ，風見安定が悪化すると言える． 
  



















(1) ロール角速度による空力微係数𝐶𝑙𝑝, 𝐶𝑛𝑝, 𝐶𝑦𝑝は，理論とは異なる傾向を示した． 
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